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冲击式涡轮内部流动数值研究
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要：利用商业计算流体力学软件Numeca对某冲击式涡轮在不同工况下的内流场进

行了定常流动数值模拟，分析了涡轮的气动参数、流量及效率等的变化规律。分析表明．冲

击式涡轮内部流场非常复杂，涡轮静子出口马赫数较高，相应的激波损失较大．从而涡轮转

子的激波损失也较大，造成气流在靠近尾缘部分分离严重，这是冲击式涡轮追求低出口速度

低反力度造成的。计算表明，模拟计算结果与试验结果较为吻合。
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_A_bstract：The numerical analysis of the inner flow field using Numeca is presented at the dif-

ferent work points for an impulse turbine．The changes of the aerodynamic parameters，the mass flow

and the isentropic efficiency have been investigated in detail．It can be concluded that the flow field

in the impulse turbine is very complicated．High Mach number in turbine stator outflow results in a

bigger loss of shocks．Airflow separation is serious on the trailing edge of turbine rotor，which is

caused by smaller outlet velocity of impulse turbine in low reaction degree conditions．The results

show that the numerical analysis data are in agreement with the experimental data．
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O引言

冲击式涡轮具有在较低U／C下效率高、结构

紧凑、重量轻、便于加工等优点，在工程上得到

了广泛应用【“。随着科技的发展，对涡轮的性能要

求也越来越高。有的还有变工况要求，这给认识

其内部流动机理。有效的组织其内部流动带来了

更大的挑战。

近年来，随着CFD技术的不断成熟及发展，

CFD数值模拟技术已经成为对涡轮进行性能预测

和设计优化的重要工具12--4]，它可以使设计者充分

的认识到涡轮内流动规律、流场特点．对多个设

计方案进行优化设计．从而大大缩短研制周期．

降低成本。

因此．可以采用Numeca软件对冲击式涡轮

在假设的不同工况下进行定常流动数值模拟，得

到涡轮内部流场分布情况、内部流动规律，为冲

击式涡轮的性能预估和优化设计提供参考。

1网格生成及计算方法

1．1网格生成

首先采用一维设计方法得到冲击式涡轮的原

始设计。从而得到涡轮内部气流通道的几何模

型．然后利用IGG／AutoGrid软件．生成结构化

计算网格151，如图l所示。具体的网格特性如表1

所示。从表1中可以看出，网格的最小正交角度

为25．670，达到了Numeca软件的计算要求。

(b)三维计算网格

图1网格区域

Fig．1 Mesh region

表l各计算单元的网格特性

Tab．1 Mesh quMity of vanous computational cells

1．2控制方程

计算时求解三维定常粘性的雷诺平均Ⅳ-S方

程。考虑到分离流动的存在。为了在计算精度、

速度及稳定性方面得到平衡。采用Sparlrt—

Allmaras单方程湍流模型，如公式(1)所示。在

Sparlrt—Allmaras湍流模型中，利用公式(2)将

湍流粘滞率'／3与Ⅳ一S方程中的湍流粘度“联系起

来。

吾㈨+砉(p；ui)-

G。专l毒{(脚引蔷)+G：p(蔷)卜岭㈣
一 一 r，＼

卢申吮l甲秽—型旦≠一 (2)

(；知)e。

式中，t、石、“、P、V及肛分别为时间、位置坐

标、速度、密度、运动粘度及动力粘度；e、Y。

和．s．分别为湍流粘度生成项、湍流粘度消去项及

源项；模型常量C6：、矿；及C。l的取值分别为1习：

G2=o．622，吒=争，Gl=7．1。

1．3边界条件

静子与转子间的参数传递采用传统的混合平

面处理方式，即上游向下游传递平均总温、平均

总压以及平均速度，而下游向上游反馈平均静

压。数值方法采用时间追赶的有限体积法．坐标

系采用柱坐标系，空间离散采用中心差分。时间

离散应用四级龙格一库塔方法，并使用多重网格

技术(不低于3层)加速收敛。

计算中，工质为理想空气，转子转速给定为

假设的变工况点值。进口给定来流平均总压、平

均总温、气流角(轴向进气)及湍流粘度。出口

罴黼

 万方数据



第35卷第1期 严俊峰，等：冲击式涡轮内部流动数值研究 33

给定静压。

2计算结果及其分析

2．1气动参数

表2给出了计算模型在所假设的不同变工况

条件下，各典型截面的无量纲静压、马赫数及无

量纲总压等。其中，无量纲静压定义为人口、静

子与转子叶问及出口等截面的静压与入口静压之

比。其余无量纲参数的定义与无量纲静压的定义

相类似。

从表2中可以看出．静子的入口马赫数只有

0．17左右．相应静子部分的总压恢复系数为0．89

左右；而静子出口部分和转子部分的马赫数都比

较高．达到了1．3左右。相应的转子总压恢复系

数也比较低，只有O．75左右。这表明冲击式涡轮

的损失主要发生在涡轮转子部分。由于马赫数比

较高。相应的激波损失也将比较大。

表2气动参数

Tab．2 Aerodynamic p舶丑mele巧

2．2马赫数分布

为了详细了解涡轮静子和转子内流场．图2

给出了涡轮静子和转子在工况D下。叶片根、

中、尖三个截面的等熵马赫数分布。其中叶根为

10％叶高处，叶中为50％，叶尖为90％。图3和

图4分别给出了涡轮静子和转子在工况D下，叶

片根、中、尖三个截面的相对马赫数云图，其中

黑线表示马赫数为1．O的位置。

图2等熵马赫数分布

Fig．2 Isentropic Mach number distributions
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(a)静子叶根

(a)转子叶根

(b)静子叶中 (c)静f叶尖

图3静子相对15赫数分布

Fig．3 Relative Mach number distributions of stator

(b)转子叶中 (e)转子叶尖

图4转子相对马赫数分布

Fig．4 Relative Mach number distributions of rotor

由网2町知．涡轮静子吸力面的等熵马赫数

在前面均匀』二升到1．6左右．然后南于激波的影

响．马赫数下降到1．3左右：压力面的等熵马赫

数开始是缓慢．卜升，到后半段才急速L升．达到

出口的1．3左右。涡轮转子吸力面峰值屿赫数较

高。达到r I．2左右。在转子叶片根部截面，其

峰值马赫数靠近叶片进【]，离尾缘距离很远，不

过在叶片中部．气流马赫数有所同升．表明此时

的气流扩散度相对较小；而在叶片巾、尖两个截

面，马赫数峰值点离尾缘距离较远．且此后马赫

数持续快速下降．表明尾缘扩散度较大，有可能

引起气流分离。涡轮转子压力面的等熵马赫数在

叶根截面，变化较为平稳；在叶片中、尖两个截

面，其等熵马赫数开始是缓慢上升，到后半段才

急速上升，达到出口的1．2左右。

由图3的极限流线nr以看出，涡轮静子的二

次流影响较小．吸力面尾缘有激波引起的分离泡

存在。由图4的极限流线可以看出，转子吸力面

由于扩散度比较大，形成了开放式分离，从而增

加r涡轮转子的损失，这是由于涡轮追求低m口

气流速度，故设计为零反力度冲击式涡轮而造成

的。

Ffl图3还町以看出，涡轮静子出口已经超

音，气流在尾缘首先产生一组膨胀波，射向相邻
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叶片的叶背上而反射出一组反射膨胀波．气流穿

过原生膨胀波系和反射膨胀波系继续超声速膨胀

使得静压下降到静子远后方处的压力．而发生膨

胀过度。由于静压必须满足当地的边界条件．就

形成斜激波[61。这道斜激波也射到相邻叶片的叶背

上并被反射。反射激波在尾流又会产生新的反

射。这样在叶片通道接近尾缘处。气流就要接连

穿过原生膨胀波系和反射膨胀波系以及原生激波

和反射激波。由于要维持尾流两侧的静压平衡．

在叶背尾缘处还会产生激波。由图4还可以看

出。由于转子尾缘扩散度的影响．其吸力而尾缘

部分已经分离。流动情况非常复杂。

2-3与试验结果的对比

为了验证模拟计算结果的正确性和有效性。

将计算的等熵效率与试验值进行了对比．如图5

所示，效率的误差如图6所示。
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图5效率与删C的关系

Fig．5 The efficiency VS．U／C

图6计箅误差

Fig．6 The calculational error vs．U／C

计算得知。采用Numeca软件计算得出的质

量流量比试验状态点质量流量大1个百分点左

右。从图5和图6中可以看出．模拟计算得出的

效率比试验状态点大3个百分点左右。所得的计

算结果与试验结果较为吻合．表明计算方法正

确，结果可靠。

3结论

利用Numeca软件．对某冲击式涡轮内部流

场进行了定常流动数值模拟．揭示了其内部流动

规律，分析表明：

(1)涡轮静子出口马赫数较高，出口部分激

波损失较大。

(2)涡轮的损失主要发生在转子部分。这是

由于涡轮转子部分马赫数较高。相应的激波损失

也比较大。

(3)涡轮转子靠近尾缘部分分离严重，从而

增加了涡轮转子的损失．这是冲击式涡轮追求低

出口气流速度造成的。
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